
















EXPERIMENTAL STUDY ON AERODYNAMIC PERFORMANCE OF ULTRA-HIGHLY LOADED AXIAL 
TURBINE BY USING SMALL SIZED ANNULAR CASCADE 








Raising the turbine blade loading by the increase of the blade turning angle can improve the aerodynamic 
performance of axial turbine which is the main part of the gas turbines. However, the increase of the blade 
turning angle intensifies the passage vortex and leakage vortex, and deteriorates the aerodynamic performance 
of axial turbine. Therefore, in order to develop a highly loaded axial turbine cascade, it is necessary  to clarify  
the influences of the intensifications of the passage vortex and the tip leakage flow on the aerodynamic 
performance of turbine cascade. 
In this study, the aerodynamic performances of two types of UHLTC, Up and Down, with the turning 
angle of 160 degree were measured by using the small-sized turbine cascade test rig. Furthermore, the tip 
clearance size was set to 2% and 3% of the passage height. The experimental results showed that the Up-blade 
possessed the higher efficiency than the Down-blade because of the higher torque performance in spite of the 
higher loss generation. The reduction of the tip clearance size was more effective to enhance the efficiency  
because it could reduce the loss generation in addition to the increase of the torque performance. 
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GTCC(Gas Turbine Combined Cycle)や IGCC(Integrated 















































2. 供試翼列  
本研究の評価対象である UHLTC の静翼および動翼の
翼形状と円環翼列をそれぞれ Fig.1 と Fig.2 に，翼端間隙
高さ TCL の定義を Fig.3 に示す．また，翼列の主な仕様
を Table 1 に示す．Fig.1(b)に示した 2 種類の UHLT C の
動翼は，圧力面(PS)側は同一形状であるのに対して，負

















































と写真を Fig.4 に示す．また，静動翼間距離 Z の定義を
Fig.5 に，全温および圧力の測定位置を Fig.6 に示す．試
験装置測定部内のタービン段は，静翼と動翼で構成され
る単段軸流タービンであり，静動翼間距離 Z は動翼の軸


























Fig.1 Profile of blades (UHLTC) 
Fig.2 Annular cascades (UHLTC) 
(a) Stator (b) Rotor 
Fig.3 Definition of tip clearance size 
(a) Schematic diagram 
(b) Photograph of 
equipment 
Fig.4 Small sized annular turbine cascade test rig 



































































ここで， 1tT [K]はタービン段入口全温， stT [K]は標準大気
温度であり， 1tP [Pa]はタービン段入口全圧， stP [Pa]は標
準大気圧力である． 
質量流量 G[kg/s]を標準大気状態に修正した修正質量
























































Fig.6 Measurement positions of temperature and pressure 






























































: Axial distance [mm]
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6. 実験結果および考察  
6.1 トルク性能  
Fig.7 に 2 種類の動翼 Up および Down に対する 2 種類
の翼端間隙高さ TCL2%と TCL 3%における，修正トルク
τc と流量係数の関係を，修正回転数 Nc をパラメータと
して示す．また，Fig.8 に動翼からの絶対流出角 θ と修正
回転数 Nc の関係を，各 Nc の最大流量時（Gc=0.042k g/s）
の結果を例に示す． 
動翼形状の違いがトルク τc に及ぼす影響について，翼
端間隙高さ TCL3%の場合を例として考察する．Fi g.7 か
ら全ての Nc に対して，Down 翼より Up 翼のトルク τ c の
方が大きくなっている．ここで，Fig.8 から動翼形状の違
いが絶対流出角 θ に及ぼす影響に着目すると，低回転数
側の Nc =5000rpm においては，θ が大きいため両動翼間
での差は殆ど特定できないが，回転数の上昇と共に θ が
減少するに従って Nc＝18000rpm では差が表れ，Up 翼の
θ の方が高い値を有していることが分かる．この原因は












つぎに，翼端間隙高さ TCL の変化によるトルク τ c への
影響について，Down 翼を例として考察する．Fig. 7 から
全ての Nc に対して，TCL の減少に伴いトルク τ c が高く
なっている．この原因としては，翼端間隙高さの減少に
よる翼高さの増加と，漏れ流れの減少による翼間通過流
量の増大が考えられる．ここで，Fig.8 から TCL の変化
が絶対流出角 θ に及ぼす影響に着目すると，低回転数 Nc 







































6.2 空力損失  
動翼形状の違いおよび翼端間隙高さ TCL の変化が
UHTLC の空気力学的損失生成へ及ぼす影響について考
察する．Fig.9 に 2 種類の TCL における各動翼に対する
流量係数とタービン段内の比エンタルピ降下h および
修正比出力 Sc の関係を，修正回転数 Nc 毎に示す．比エ
ンタルピ降下h と修正比出力 Sc の差がタービン段にお
ける空気力学的損失に比例すると仮定して，その差で定
義される空力損失L と流量係数の関係を Fig.10 に示す． 
Fig.7 Corrected torque 








Fig.8 Absolute flow angle at rotor outlet (Gc=0.042kg/s) 
動翼形状の違いによる比エンタルピ降下h，修正比出
力 Sc および空力損失L への影響について翼端間隙高
さ TCL3%の場合を例として考察する．Fig.9 において，
全ての回転数 Nc に対して，修正比出力 Sc と比エンタル
ピ降下h については，両動翼で流量係数の増加に対し
て同様の増加傾向を示しているが，定量的には Sc とh は
共に Up 翼の方が高くなっており，その傾向は Nc の増加
と共に顕著になっている．一方 Fig.10 から，すべての回
転数 Nc に対して，空力損失L についても両動翼で流量
係数の増加に対して同様の増加傾向を示しているが，
定量的には Up 翼の方が高いことが確認できる．以上の










つぎに，翼端間隙高さ TCL の変化によるh，Sc およ
びL への影響について，Down 翼を例として考察する．
Fig.9 において，全ての Nc に対して，修正比出力 Sc と比
エンタルピ降下h については，流量係数の増加に対し
て TCL の変化の影響はなく同様の増加傾向を示してい
るが，定量的には Sc とh は共に TCL2%の方が高くなっ
ており，その傾向はNc の増加と共に顕著になっている．












































































Fig.9 Enthalpy drop and specific power 
(a)Nc=5000rpm 




































Fig.12 に 2 種類の動翼 Up と Down に対する 2 種類の
翼端間隙高さ TCL2%と TCL 3%における，流量係数と
タービン段効率c の関係を，修正回転数 Nc をパラメー
タとして示す．Fig.13 には 2 種類の TCL における各動翼
に対する相対流入角とタービン段効率c の関係を，修正
回転数 Nc をパラメータとして示す． 
Fig.12 において，全体的に動翼形状および TCL に関係









翼と Up 翼を比較すると，Up 翼の方が Nc=5000rp m では
1.23%，Nc=11000rpm では 0.72%，Nc=18000rpm では 2.2
3%の効率向上が確認できる．一方，TCL=2%においては，
Up 翼の方が Nc=5000rpm では 0.94%，Nc=11000rp m では
 1.02%，Nc=18000rpm では 3.22%の効率向上が見られる．
したがって，TCL2%の方が動翼形状の違いによる効率向
上は顕著になる．さらに最高効率点付近において Down
翼と Up 翼を比較すると，Up 翼の方が TCL=3%では 2.
9%，TCL =2%では約 5%程度の向上が認められる．また，
Fig.13 から同一流入角 γ に対して，Down 翼から Up 翼へ
の変化に伴うc の増加量が γ の増加と共に小さくなって
いることが確認できる．これは前述のように，同付近か
らの γ の増加に伴う空力損失L の著しい増大と関係づ
けられる(Fig.11)．Up 翼が高い効率を有する原因は，先
に述べたように Up 翼は Down 翼より大きなエンタルピ
降下を引き起こすことにより損失L も増加するが，より





























つぎに，Fig.12 において翼端間隙高さ TCL の変化によ
るタービン段効率c への影響に着目すると，TCL の減少
に伴い，Up 翼においては回転数 Nc=5000rpm では 4.13%，
Nc=11000rpm では 5.82%，Nc=18000rpm では 7.16 %の段
効率向上が確認できる．一方，Down 翼においては Nc=5
000rpm では 4.42%，Nc=11000rpm では 3.79%，Nc=18000
rpm では 6.16%の段効率向上が確認できる．さらに，最
Fig.12 Turbine efficiency  
Fig.13 Turbine efficiency for relative inlet flow angle 
Fig.11 Aerodynamic loss for relative inlet flow angle 
 
高効率点付近においては Up 翼では 8.7%，Down 翼では
約 7%程度の向上が認められる．この TCL の減少に伴い
効率が向上する原因は，先に述べたように TCL の減少は
エンタルピ降下を増加させることにより，損失L も減少
させると共に，トルク τc および比出力 Sc を増加させるた
めである． 






7. 結論  
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